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基于多设计点方法的涡轴发动机热力循环分析

郑华雷，蔡建兵，黄 兴

（中国航发湖南动力机械研究所，湖南株洲 412002）

摘要：针对航空发动机设计中涉及多性能需求和多约束条件的热力循环分析问题，提出了多设计点热力循环分析方法。详细

介绍了多设计点热力循环分析方法的构建以及求解过程，用单设计点方法和多设计点方法对单转子燃气发生器带自由式动力涡

轮的涡轴发动机进行热力循环分析，并分析了 2种方法得到的设计域。结果表明：在由传统单设计点方法所获得的设计域内的某

些区域，由于性能需求和使用限制的矛盾而不可行，而在这部分不可行区域内，有可能包含性能最优的设计点，从而使最优设计点

不可行；在多设计点方法分析中，采用了多个（或所有）有性能需求和使用限制的工作状态作为其设计点，可以在合适的工作状态

选取正确的设计变量，从而使设计域内的每一设计点都满足所有工作状态的要求。
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Turboshaft Thermodynamic Cycle Analysis Based on Multi-Design Point Method
ZHENG Hua-lei，CAI Jian-bing，HUANG Xing

（AEEC Hunan Aviation Powerplant Research Institute，Zhuzhou Hunan 412002，China）

Abstract：A multi-design point method was developed to investigate the thermodynamic cycle analysis utilizing multiple performance
requirements and multiple constraints in the aircraft engine design process. This paper illustrates the construction and solution process to
perform on-design cycle analysis at more than one operating conditions. Cycle design spaces of a single rotor gas generator turbshaft engine
with a free power turbine created by the two different design methods were examined. Analysis of the design space demonstrates that the
conflict between technology limits and performance requirements at off design operating conditions makes some region of design space，
maybe contains the optimum candidate engine，created by single design method infeasible，in the meanwhile，multi-design point method，
which incorporates multiple（all）operating conditions where performance requirements and constrains are specified，can set the design
variables at the appropriate operating conditions while meeting the specified performance requirements and constraints for all operating con⁃
ditions .

Key words：thermodynamic cycle analysis；single design point method；multi-design point method；performance requirements；
technology limits; turboshaft
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0 引言

燃气涡轮发动机热力循环分析用于确定发动机

的几何尺寸和全包线内的性能，是发动机设计过程中

极为重要的一环。热力循环分析在完成飞/发一体化

分析、得到发动机性能需求后进行，通过改变发动机

主要热力循环参数、计算发动机性能形成 1个设计

域，包含了 1簇发动机热力循环参数，分析其在非设

计点性能，在满足发动机性能需求的可行域内综合考

虑技术实现难度与优化结果，选取、确定发动机的热

力循环参数。

传统发动机热力循环分析采用单设计点理念，单

设计点热力循环分析方法（single design point meth⁃
od，SDP）是 1个串行的过程，首先选取一种工作状态

作为发动机的设计点进行热力循环分析，确定发动机

在设计点的循环参数，设计点参数确定后，对于非变

循环发动机，若不考虑压气机导叶、尾喷管的调节手

段，发动机的几何和全包线性能也随之确定；然后结
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合部件特性评估其它工作状态的性能[1-3]，彭慧兰等[4]

在此基础上，考虑了 0D/2D混合设计，进行了优化分

析。单设计点方法的设计域只由设计点的需求决定，

非设计点的需求不影响其边界，所以设计域很难满足

所有状态的性能需求，这就需要反过来调整设计点参

数，进行迭代。如何选取和调整设计点的热力循环参

数，得到合适的设计域，需要设计人员对发动机工作

特性深入理解，而且带有很大的主观性，缺乏严格的

数学判据。

多设计点热力循环分析方法（Multi-Design Point
Method，MDP）是 1个并行的过程，在热力循环分析之

初便以多种典型工作状态作为设计点，所有设计点上

的所有需求和限制都会影响设计域，设计域内的每一

点都严格满足所有工作状态的性能需求和使用限制。

近些年，国外一些公开文献开始研究利用多设计点思

想进行航空发动机热力循环分析。Kestner等[5]采用

多设计点的思想研究了技术限制、构型对超大涵道比

涡扇（Ultra-High Bypass Ratio）发动机性能的影响；

Bellocq等[6-8]采用多设计点方法进行开式转子发动机

的任务分析、循环参数选取等；Zhen Z等[9-11]采用多设

计点思想对涡扇发动机的耗油率以及尺寸等指标进

行了优化；Melissa等[12]采用多设计点思想设计了可

同时用于涡扇、涡轴以及涡桨的通用核心机；Jeff
等[13-14]把多设计点方法和环境保护设计（Environmen⁃
tal Design Space，EDS）结合起来进行热力循环分析，

使发动机同时满足性能、使用限制及污染排放、噪声

等要求；上述文献仅提及多设计点方法的概念以及应

用效果，对如何构建、求解等实现多设计点方法的具

体做法没有披露。

本文通过以单转子燃气发生器自由涡轮式涡轴发

动机为研究对象进行热力循环分析，提出了一种多设

计点热力循环分析的实现方法，给出了详细的分析步

骤和求解方法，并采用算例对比分析了多设计点方法

与单设计点方法的实现过程和得到的设计域的差异。

1 多设计点方法及数学模型构建

针对单转子燃气发生器自由涡轮式涡轴发动机，

详细说明了多设计点热力循环分析方法数学模型构

建过程。发动机在各工作状态下的功率作为必须满

足的性能需求，本文以耗油率进行单目标优化，不考

虑质量、单位推力等因素。发动机的技术限制由当前

技术水平决定，压气机的出口压力、温度和涡轮导叶、

转子叶片的金属温度一般是比较重要的技术限制，本

文以高压涡轮导叶和高压涡轮转子的金属温度作为

技术限制。

1.1 设计点设置

在多设计点热力循环分析方法中，选取所有典型

工作状态作为设计点，然后在这些设计点中选取 1个
气动设计点（Aerodynamic Design Point，ADP），压气

机、涡轮等部件由气动设计点的设计参数和特性图

（与此部件相似的特性图或是通用特性图）确定缩放

因子，进而确定部件特性，一般选取压气机换算转速

最大状态作为气动设计点。涡扇发动机压气机的最

高换算转速一般出现在爬升末端，但是涡轴发动机最

大飞行高度一般小于 9000 m，远低于涡扇发动机的，

如不考虑应急状态，一般选取地面起飞状态作为气动

设计点。本文定义海平面、标准天起飞（Takeoff、TO）
状态作为气动设计点。

随着飞行高度以及环境温度的升高，发动机进口

的空气流量减小、温度升高，进而导致发动机功率降

低、热端温度升高，中国 1/3以上的国土面积处于高

原，因此发动机在设计之初就要考虑高温高原起飞的

需求，使发动机在不超温度限制的前提下满足功率需

求。本文定义典型的高温高原起飞状态（High Alti⁃
tude Hot Day Takeoff，HHDTO）为 H=4500 m，ISA +
25 ℃，与气动设计点同时作为设计点。巡航状态不

体现发动机的最大能力也不作为气动设计点，在本文

中作为非设计点计算。但是此状态的耗油率反映了

发动机的使用成本，因此巡航状态也是发动机设计的

1个关键点，在本文中作为热力循环参数分析过程中

的耗油率优化工作点。

涡轴发动机的主要热力循环参数包括：（1）燃烧

室出口温度 T4和压气机压比OPR等，作为设计变量；

（2）压气机与涡轮部件的效率、燃烧室燃烧效率、燃烧

室以及通道之间的压力损失、转子机械效率等，不作

为设计变量，根据技术水平或工程经验进行取值。

1.2 数学模型的构建及求解

确立多设计点及对应的设计变量后，下一步是在

所有设计点建立平衡方程并求解。平衡方程和迭代

变量分为 2种类型：为设计人员根据性能需求、使用

限制之间的关系建立的平衡方程（User defined）f Ui 及

与其对应的迭代变量 xUi ；为使发动机各部件之间满足
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功率、流量平衡的平衡方程（engine matching）f Mi ，以
及与其对应的迭代变量 xMi 。式（1）为上述 2种平衡方

程以及与其对应的迭代变量。
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（2）

把所有设计点建立的平衡方程整合成 1个非线

性方程组，即FX = 0，利用牛顿法求解此非线性方程

组进行迭代

Xn + 1 = Xn + F′ ( Xn )-1F ( Xn ) （3）
式中：Xn为当前歩迭代变量（向量）；Xn + 1为下一步迭

代向量；F ( Xn )为当前歩平衡方程组计算结果（向

量）；F′ ( Xn )为 u + m阶雅格比矩阵，在计算雅格比矩

阵时需要对各迭代变量进行求偏导

F′ ( Xn ) = ∂Fi ( X )
∂( x ) j （4）

由于非线性方程组无法解析表达，不能得到偏导

数的解析解，只能得到数值解形成的雅格比矩阵，雅

格比矩阵计算完成后通过求解公式

F′ ( Xn ) δ = F ( Xn ) （5）
得到的向量 δ即为迭代步长，其中 δ=F′（Xn）-1F

（Xn），因此式（3）可写为

Xn + 1 = Xn + δ （6）
按照式（4）、（5）求解迭代步长，然后按照式（6）进

行迭代，直至误差满足要求。非线性方程组 FX = 0
包含了所有设计点的性能需求和使用限制的平衡方

程、各设计点之间满足发动机部件共同工作的平衡方

程，所得到的设计域严格满足发动机在各工作状态的

性能需求和使用限制。与常规求解不同，初始形成的

非线性方程组的方程数不等于迭代变量，求解器需要

判断进行预处理，使方程数目与变量一致，然后进行

求解。

2 算例构建

该发动机的工作状态定义、性能要求和使用限制

见表 1。其中 Cruise为巡航状态，H、Ma、T 分别为高

度 、马 赫 数 、温 度 ，（High Pressure Turbine Nozzle
Guide Vane，HNGV）代表高压涡轮导向器，HPT代表

高压涡轮，THNGV为高压涡轮导向器金属温度，THPT为

高压涡轮转子叶片金属温度。表 1给出的技术限制

和性能需求参数，在后文中多设计点算例和单设计点

算例都必须满足。

2.1 MDP算例的构建

多设计点方法设计点及非设计点设置见表 2。
多设计点方法同时选取起飞状态TO和高温高原起飞

状态HHDTO为设计点，P 为功率需求，OPR为起飞状

态的设计变量，取值范围为 12~24，T4为高温高原起

飞状态的设计变量，取值范围为1600～1900 K。高压

涡轮导向器与高压涡轮转子叶片金属温度为技术限

制，金属温度由燃气的温度与流量、冷却气体的温度

和流量等气动参数计算得到，计算方法详见文献[15]。

在 2个设计点（TO状态和HHDTO状态）建立的

平衡方程（包括迭代变量和平衡方程左、右侧的取

值）见表 3、4。其中 W 为流量，N1为核心机转速，

Cool，HNGV和 Cool，HPT为冷却高压涡轮导叶的冷却气量，R

状态定义

工作条件

功率要求/kW
使用限制

TO
H=0
Ma=0
2000

THNGV=1333 K，
THPT=1280 K

HHDTO
H=4500 m，Ma=0

ISA+25
2000

Cruise
H=7000 m
Ma=0.2
900

表1 工作状态定义、性能需求与使用限制

设计变量

性能需求

技术限制

OPR
T4/K
P/kW

THNGV=1333 K，
THPT=1280 K

TO

12～24

2000

HDDTO

1600~1900
1200

表2 多设计点方法设计点及非设计点设置
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为部件特性图的参考值，转速和R共同确定工作点在

特性图上的位置。

从表中可见，在设计点组成的非线性方程组共有

8个迭代变量、10个平衡方程，无法直接求解。这是

因为相关高压涡轮导向器和转子叶片金属温度的 2
个平衡方程在 2个设计点重复出现，但是对应的冷气

量（Cool，HNGV、Cool，HPT）作为迭代变量在 2个设计点是不

变的。无法在计算之前判断在哪种工作状态的金属

温度更高，求解器需要在求解过程中进行判断，非线

性方程组只保留温度较高的平衡方程，最终形成 8个
平衡方程进行求解。

2.2 SDP算例的构建

单设计点方法设计点及非设计点的参数设置见

表 5，单设计点方法选取 TO状态作为设计点。为了

更好的比较多设计点方法设计域与单设计点方法的

不同，2种方法在TO状态的OPR取值范围一致，由气动

参数计算金属温度的方法也与多设计点方法的一致。

2种方法的不同之处，单设计点方法在设计点计

算时需要先给定流向高压涡轮的冷却气量（Cool，HNGV、

Cool，HPT）和燃烧室出口温度 T4，而在多设计点方法中，

这2个变量为迭代变量。

本节主要对比多设计点算例MDP与单设计点算

例 SDP设计域的不同及分析其原因，并比较 2种方法

的优劣。如无特殊说明，图例中的总压比OPR为起飞

状态的设计变量，耗油率 sfc为巡航状态耗油率，功率

P为起飞状态推力，T4为高温高原起飞状态下的燃烧

室温度，T为最高金属温度。

MDP和 SDP的巡航耗油率对比如图 1所示。从

图中可见，SDP与MDP的耗油率均随总压比的提高

而降低，当压比较高时，

采用 SDP方法得到的耗

油率低于 MDP方法的。

但实际上由于单设计点

方法的冷气量为假设值，

有可能导致高压涡轮导

向器和转子叶片超过使

用限制，使设计域的一部

分不可行。

采用多设计点方法和单设计点方法得到的高压涡

轮导向叶片和转子叶片的金属温度对比分别如图2、3
所示。从图中中可见，采用多设计点方法得到的高压

涡轮导叶金属温度总是严格等于1333 K，高压涡轮转

子叶片金属温度总是严格等于1280 K；而采用单设计

点方法得到的高压涡轮导叶金属温度为 1200～1450
K，高压涡轮转子叶片金属温度为1150～1375 K，超过

了涡轮金属温度的使用限制。

采用多设计点方法与单设计点方法得到的高压

涡轮冷却气量的对比如图 4所示。从图中可见，多设

计点方法流向涡轮的冷却气量随着HHDTO状态 T4
以及 TO状态压比的升高而增大，这是由于HHDTO
状态 T4的升高会造成燃气温度的升高，TO状态压比

方程类型

User defined

迭代变量

T4
WFan

Cool，HNGV
Cool，HPT

方程左侧

P

THNGV
THPT

方程右侧

2000 kW
1333 K
1280 K

表3 TO状态的平衡方程

方程类型

User
defined

engine matching

迭代变量

N1
RHPC
RHPT
RPT

方程左侧

P

THNGV
THPT
WHPC
WHPT
WPT

压气机功率

方程右侧

1200 kW
1333 K
1280 K
WHPT
WPT

WNOZZLE
高压涡轮功率

表4 HHDTO状态的平衡方程

设计点（TO）

设计变量

性能需求

OPR
T4/K

Cool，HNGV
Cool，HPT
P/kW

12-24
1600-1900

0.8
0.65
2000

表5 单设计点方法在设计点的参数设置

图1 MDP和SDP的巡航

耗油率对比

s fc
/（k
g/h
/kW

）

0.23
0.22
0.21
0.20
0.19

OPR

1520 2530 T 4/K1900
1800

1700
1600

SDPMDP

图 2 高压涡轮导向叶片

金属温度对比

图3 高压涡轮转子叶片

金属温度对比

T/K

14001350130012501200
OPR 15202530

T 4/K
1900

1800
1700

1600
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的升高会造成冷却气温度

的升高，为使金属温度保持

恒定，必须增大冷却气量。

本文为了简化分析，

采用单设计点方法在循环

分析时冷却气量不随温度

和压比变化，而在实际循

环分析中，一般会根据工

程经验，根据设计点 T4给不同的冷却气量，但是冷却

气量仍在设计点计算之初给定，HHDTO状态的金属

温度很难完全满足技术限制。

从图 2～4的分析可以得到以下结论：由于单设

计点方法需要在设计点计算之前给定（假设）冷却气

量，无法使金属温度严格满足使用限制，使设计域的

一部分区域由于使用了过多的冷气量，从而使金属温

度低于限制值，造成了性能浪费，另一部分区域由于

金属温度高于限制值造成了设计域的不可行；多设计

点方法的冷却气量为平衡方程组的迭代变量，是随着

设计变量（HHDTO状态的 T4和 TO状态的 OPR）变化

的，每组设计变量都会迭代计算得到冷却气量，使多

设计点方法的设计域总是严格满足金属温度的使用

限制。

单设计点方法和多设计点方法在TO状态的T4对

比如图 5所示。在循环分析时，单设计点方法选取

TO状态为设计点，因为在计算之初需要给定T4，在本

文中给定TO状态的T4（“T4_TO”的坐标轴）等于HHD⁃
TO状态的 T4（“T4”的坐标轴）；多设计点方法同时选

取 TO状态和HHDTO状态作为设计点，其中HHDTO
状态的T4为设计变量，TO状态的T4为迭代变量，多设

计点迭代计算得到 TO状态的 T4小于HHDTO状态的

T4，这就导致HHDTO状态起飞功率的对比，如图 6所
示。单设计点方法假设的TO状态的T4大于多设计点

方法的，2种方法在 TO状态的功率一致，意味着单设

计点方法在 TO状态的空气流量小于多设计点的，2
种方法在HHDTO状态的 T4一致，从而使单设计点方

法得到的HHDTO状态功率不满足设计需求。

从对图 5、6进行分析可知，单设计点方法在计算

TO状态时假设的T4偏高，从而使发动机流量偏小，导

致了HHDTO状态的功率不足；多设计点方法在 TO
状态的T4是随着设计变量（HHDTO状态的T4和TO状

态的OPR）变化的，使多设计点方法的设计域总是严格

满足金属温度的使用限制。

3 结论

详细介绍了多设计点热力循环分析的构建、求解

过程，利用单设计点方法和多设计点方法算例对同一

单转子燃气发生器带自由涡轮式涡轴发动机的设计

问题进行计算分析，结果表明：

（1）单设计点热力循环分析方法由于需要在分析

计算之初对某些参数（本文中的冷却气量与 TO状态

的 T4）假设给出，得到设计域有可能不满足非设计点

的性能需求，即使调整设计点循环参数的值，也无法

得到1个像多设计点方法那样满意的可行域；

（2）多设计点方法可以把所有有要求的工作状态

作为设计点，同时考虑所有部件的技术限制，保证了

形成的设计域总是严格满足所有的性能需求和技术

限制，又不造成性能浪费；当某一工作状态的性能需

求调整时，多设计点方法设计域会相应的变化，使设

计域总是满足设计要求，使热力循环分析过程更加精

细、高效。
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